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一 种 用 于 纳 型 卫星 在 轨 分 离 释 放 装置 的 设计 
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摘 要 : 针对 纳 型 卫星 分 离 载荷 的 在 轨 分 离 释 放 需 求 ,给 出 弹簧 式 分 离 释 放 装 置 的 设计 方案 ,解决 
国际 上 的 商用 现货 产品 不 适用 于 这 种 非 标准 质量 体积 比 的 纳 型 卫星 的 问题 .设计 的 分 离 释放 装 
能 承载 体积 6 U(1 Unit 即 1 dm 体积 ) ,质量 10 kg 的 分 离 载 荷 . 由 设计 要 求 出 发 ,给 出 包括 中 心 承 
力 构 架 、 分 离 释 放 机 构 和 对 接 环 的 方案 ,进行 结构 模 态 分 析 和 过 载 分 析 . 最 后 给 出 两 两 对 称 分 离 的 
在 轨 分 离 释放 过 程 . 结构 设计 结果 表明 该 方案 能 满足 一 般 的 运载 发 射 要 求 .该 设计 为 任务 的 实施 提 
供 了 有 效 可 行 的 解决 方案 . 
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Design of System for Nanosatellite on-Orbit Release and Separation 
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Abstract: Concerning requirements for the on-orbit release and separation of nanosatellite-fractionated 
payloads, a design of the spring-loaded separation system is presented. lt is aimed at the problem that the 
international commercial-off-the-shelf products are inadaptable for the nonstandard ratio of weight and vol- 
ume. The separation system is able to support 6 U (1 unit = 1 dm volume) and 10 kg payload. Taking 
into account the design constraints, the plan consists of the central bearing frame, separation mechanisms 
and the docking ring. Modal and acceleration loading analyses are carried out. Accordingly the on-orbit 
simultaneous separation process of two opposite ones is presented. Analyses results show that the structur- 
al design meets the requirement for launching. The designed plan serves as an effective and applicable 
solution for the mission. 


Keywords: nanosatellite; fractionated payloads; separation system; structural design and analysis 


动 . 为 了 实现 空间 物理 场 的 多 点 时 空 协同 探测 ,使 用 
多 颗 有 效 载 荷 配置 相 同 的 纳 型 卫星 ,利用 商业 化 的 立 
方 星 和 纳 星 技术 ,形成 分 离 载 集 的 卫星 星座 . 这 种 分 

地 球 空间 环境 特性 的 探测 和 人 研究 一 直 被 给 予 高 。” 布 式 组 网 探测 方式 将 达到 成 本 更 低 \ 布 局 更 录 活 、 风 
度 重视 ,多 个 国家 已 计划 和 开展 了 空间 科学 探测 活 分 更 小 的 目标 . 分 离 载 集 的 分 离 释放 过 程 直接 影响 了 
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分 离 后 的 构 型 演化 ,更 存在 卫星 碰撞 风险 . 因此 精确 
在 轨 和 释放 分 离 是 实现 卫星 组 网 探测 的 关键 技术 之 一 . 

分 离 释 放 装 置 用 于 主 控 载 荷 ( 主星) 释放 分 离 多 
颗 分 离 载 和 傈 ( 子 星 ) ,是 两 者 之 间 的 机 械 接口 .分 离 释 
放 装 置 在 发 射 和 飞行 初期 阶段 能 将 分 离 载荷 安全 可 
靠 地 锁 紧 ,可 受 控 随时 释放 出 分 离 载荷 ,分 离 速 度 能 
达到 一 定 的 大 小 . 分 离 释放 的 速度 和 方向 对 编队 飞行 
的 卫星 的 姿态 和 轨道 构 型 的 控制 有 着 重要 的 影响 . 

随 着 立方 星 和 纳 星 编队 探测 计划 增多 ,国际 上 
众多 科研 和 工商 业 部 门 研制 了 多 种 型 号 的 分 离 释放 
装置 商用 现货 产品 ,采用 搭载 方式 发 射 这 些 卫 星 .日 
前 已 取得 了 多 次 的 成 功 飞 行 应 用 经 验 , 形 成 了 一 些 
通用 的 设计 标准 … .国际 上 应 用 较 成 功 的 分 离 释放 
装置 主要 有 美国 的 P-POD 加 拿 大 的 X-POD 、 和 荷兰 
的 ISIPOD ” ,此 外 还 有 美国 的 NPSCuL 德国 的 
SPL .日 本 的 T-POD J-POD 和 CSS 等 .它们 均 采 用 较 
简单 的 弹 得 分 离 方 式 . 

但 是 国际 上 的 这 些 分 离 释放 装置 几乎 都 按照 星 
体 10U 体积 (1 Unit 即 1 dm 体积 ) 为 1 kg 质量 的 标 
准 来 设计 , 若 卫 星 的 体积 和 质量 不 满足 标准 值 则 不 
能 直接 采用 该 产品 . 即使 对 于 承载 能 力 范 围 较 大 的 
X-POD 装置 ” ,为 保证 装置 结构 的 基 频 达到 100 Hz， 
其 8 U 型 号 额定 承载 7.5 kg, 最 大 的 16 U 型 号 额定 
承载 14 kg, 承 载 能 力 有 限 . 其 次 ,这些 产 品 均 作为 运 
载 火 箭 上 的 结构 ,并 不 与 主星 一 起 飞行 . 为 确保 安 
全 ,多 数 的 分 离 释 放 装 置 结 构 宛 余 较 大 ,装置 过 重 ， 
难以 满足 主 控 载 荷 卫 星 结构 对 部 件 的 重量 要 求 . 

在 国内 除了 少数 的 单 颗 微小 卫星 在 轨 释 放 伴 飞 
的 应 用 “ ,对 专用 的 分 离 释放 装置 还 未 有 公开 的 研 
究 及 飞行 应 用 . 


为 了 解决 国际 上 的 分 离 释放 装置 商用 现货 产品 
不 适用 于 这 种 非 标准 质量 体积 比 的 纳 型 卫星 的 问 
题 ,按照 分 离 载 信 任务 要 求 ,对 国际 上 相应 的 产品 进 
行 改 进 设计 ,对 结构 承载 能 力 进行 了 分 析 , 以 实现 弹 
得 动作 在 轨 释 放 分离 纳 型 卫星 的 具体 应 用 . 给 出 的 
分 离 释放 过 程 也 可 满足 卫星 的 轨道 姿态 控制 需求 . 


1 设计 要 求 与 子 星 布局 搭载 形式 


1.1 设计 要 求 

分 离 释 放 装 置 的 主要 设计 要 求 有 :中 根据 探测 
科学 目标 ,为 实现 四 面体 编队 且 具 有 宛 余 , 主 控 载 从 
需 分 离 释放 4 颗 分 离 载 集 ; 书 能 承载 6 U 体积 ,最 大 
质量 10 kg 的 分 离 载荷 ;可 靠 地 锁 紧 与 释放 分 离 ， 
满足 分 离 速 度 要 求 ; 引 为 满足 轨道 构 型 设计 ,分 离 载 
谷 需 两 两 对 称 分 离 , 且 分 离 方向 与 主 控 载 向 飞行 方 
问 共 线 ;( 引 满足 运载 发 射 的 力学 环境 条 件 , 具 有 足够 
的 强度 与 刚度 . 
1.2 子 星 布局 与 搭载 形式 

作为 子 星 的 分 离 载 集 与 作为 主星 的 主 控 载 傈 的 
布局 关系 需 考 虑 分 离 释放 后 的 轨道 和 姿态 控制 要 
求 . 发 射 的 搭载 方式 也 需 考虑 . 

参考 美国 Lockheed Martin 公司 的 EELYV 运载 火 
箭 为 搭载 子 星 设计 的 ESPA(EELV secondary payload 
adaptor) 结构 ,如 图 1(a) 所 示 “” ,多 颗 搭载 子 星 沿 圆 
周 分 布 在 主星 周围 . 因此 ,4 个 分 离 载荷 可 由 分 离 释 
放 装 置 来 紧 分 布 在 主 控 载 集 的 4 个 面 上 .这样 可 以 
实现 分 离 载 集 的 两 两 对 称 分 离 释 放 , 对 主 控 载 何 的 
行 姿态 扰动 较 小 , 且 分 离 方 回 可 由 主 控 载 傈 的 姿 


ESPA 结构 四 


(a) EELV 运载 火箭 的 ESPA 搭载 布局 


主星 适配器 | | 措 载 子 星 | 
分 离 分 离 
te 


(b) Akatsuki 卫星 搭载 任务 


图 1 子 星 搭载 布局 形式 


Fig.1 Secondary payloads piggyback structural configuration 
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日 本 JAXA 的 Akatsuki 卫星 任务 搭载 了 多 颗 
CubeSat 卫星 和 小 卫星 . 其 中 一 颗 小 卫星 IAAROS 灵 
活 地 放置 在 主星 Akatsuki 的 适 配 需 结构 内 部 , 如 
图 1(b) 所 示 “” .在 主星 星 箭 分 离 以 后 ,适配器 抛 掉 ， 
IKAROS 被 分 离 . 由 于 主 控 载 集 应 携带 4 个 分 离 载 
荷 作 为 集合 体 从 运载 火 入 上 分 离 ,该 集合 体 搭载 在 
主星 适 配 需 内 部 的 方式 较 优 . 适 配 兹 内 部 可 提供 足 
够 大 的 空间 ,同时 该 搭载 方式 不 会 对 主星 任务 产生 
任何 影响 ,安全 性 较 高 . 


2 结构 总 体 设计 与 分 析 


2.1 结构 总 体 设计 
分 离 载 信 的 分 离 释 放 装 置 由 中 心 承 力 构 架 、4 


托 副 | 分 离 弹 性 | [分离 载 符 (天 小 6 了 质量 10k@) | 


(a) 单个 分 离 释放 机 构 。 (b) 分 离 载 位 装载 在 分 离 释 放 机 构 中 


个 分 离 释放 机 构 和 对 接 环 组 成 ,如 图 2 所 示 .4 个 分 
离 释放 机 构 分 布 在 中 心 构 染 的 4 个 面 上 . 中心 构 架 
的 压 部 采用 对 接 环 包 币 连接 以 实现 与 运载 火 季 分 
离 . 中 心 构架 与 主 控 载 集 之 间 也 采用 对 接 环 连接 .在 
完成 分 离 载 集 的 释放 分 离 后 , 主 控 载 集 可 以 抛 离 分 
离 释放 装置 以 减 重 . 

分 离 释放 机 构 由 滑 轨 托盘 、 分 离 弹 和 个 以 及 夹 紧 
释放 机 构 组 成 ,如 图 3(a) 所 示 . 分 离 载 千 与 滑 轨 滑 
动 摩 捧 接 触 ,由 压缩 弹簧 提供 分 离 力 使 其 分 离 出 去 ， 
如 图 3(b) 所 示 . 在 初始 状态 下 ,分离 载 们 被 夹 紧 释 
放 机 构 上 的 钢 制 带 齿 长 销 所 锁定 ,如 图 3(c) 所 示 . 
夹 紧 释 放 机 构 由 控制 电机 驱动 ,通过 带 齿 转盘 转动 
角度 的 控制 ,可 依次 实现 开门 和 拔 出 销 钉 的 动作 ,从 
而 释放 被 锁定 的 分 离 载 从 . 


(b) 分 离 载 答 与 主 控 载荷 总 体 布局 
图 2 分 离 释放 装置 总 体 结构 


Fig.2 Overall structure of a separation system 


(0) 夹 紧 释 放 机 构 


图 3 分 离 释放 机 构 与 夹 紧 释 放 机 构 


Fig.3 Separation mechanism structure and hold-down and release mechanism 


在 发 射 阶段 装置 需 承 载 较 大 的 惯性 载 人 向 , 故 在 
承 力 方向 的 底板 上 布置 了 三 角 斜 文 撑 结构 . 分 离 释 
放 机 构 的 门 的 设计 用 以 保证 装置 的 结构 完整 性 , 避 


免 过 大 的 变形 . 为 避免 装置 的 结构 与 星体 上 的 可 展 
开 结 构 ( 如 折 番 伸 杆 结构 ) 相 干涉 ,在 保证 结构 基 频 
足够 高 的 前 提 下 ,在 装置 结构 上 开 出 相应 的 孔 . 
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如 图 3(b) 所 示 , 在 发 映 前 ,分 离 载 集 被 效 载 在 
分 离 释 放 装 置 中 ,被 来 紧 释 放 机 构 锁定 . 到 达 预 定 轨 
道 后 ,来 紧 释 放 机 构 动 作 解 锁 . 在 分 离 弹 簧 作用 下 分 
离 载 集 被 推出 ,实现 与 主 控 载 集 的 分 离 . 
2.2 结构 分 析 

使 用 有 限 元 分 析 软 件 对 装置 结构 进行 模 态 分 析 
与 过 载 分 析 . 建立 分 析 模 型 ,如 图 4 所 示 . 模型 均 由 
四 面体 单元 Tet10 建立 . 主 控 载 集 分离 载 倚 和 弹 得 
均 分 为 多 个 点 质量 单元 . 边界 条 件 为 对 接 环 下 法 兰 
表面 所 有 节点 的 6 个 自由 度 全 部 限定 . 


图 4 结构 分 析 有 限 元 模型 


Fig.4 Finite element model of structure 


在 发 射 过 程 中 ,根据 卫星 搭载 所 处 的 位 置 不 同 ， 
其 力学 环境 不 同 . 模 态 分 析 可 以 检验 结构 在 发 射 阶 
段 能 否 满足 整 星 对 其 基 频 要 求 . 分 离 释放 装置 作为 
卫星 的 一 个 部 件 ,要 求 其 基 频 应 高 于 整 星 的 基 频 , 避 
免 结 构 共 振 . 结构 材料 考虑 采用 铝 合 金 . 在 额定 的 主 
控 载 集 50 kg 、 每 个 分 离 载荷 10 kg 以 及 每 个 分 离 弹 
先 1 kg 的 载荷 作用 下 ,结构 模 态 分 析 结 果 显 示 ,分 
离 释放 装置 的 第 一 阶 自然 频率 接近 100 Hz ,能 满足 
一 般 的 运载 发 射 要 求 . 表 1 给 出 了 各 阶 的 频率 和 振 
型 结果 .图 5 给 出 了 第 一 阶 振 型 的 云图 ,其 频率 为 
98.4 Hz. 


表 1 模 态 分 析 结 果 
Tab.1 Results of modal analysis 


阶 数 自然 频率 /Hz 振 型 描述 


1 98.4 整体 横向 扭 动 一 阶 

2 100.5 整体 横向 振动 一 阶 

3 100.5 整体 横向 振动 一 阶 男 一 方向 
4 107.6 分 离 装 置 纵向 振动 一 阶 

5 112.9 分 离 装 置 纵 向 振动 二 阶 

6 118.7 分 离 装置 纵向 振动 二 阶 另 一 方向 


过 载 分 析 检 验 了 结构 在 较 高 的 过 载 加 速度 作用 
下 的 啊 应 .在 最 恶劣 的 发 射 力学 环境 下 ,结构 产生 的 


应 力 与 应 变 不 能 过 大 . 在 纵向 与 横向 20 g 过 载 联合 
作用 下 ,过载 分 析 的 结果 显示 结构 变形 较 小 ,最 大 应 
力 值 仅 86.5 MPa, 远 小 于 铝 合 金 材 料 LY12CZ 的 届 
服 强度 值 ,安全 系数 达 3. 06, 故 结构 的 强度 与 刚度 
能 通过 运载 发 射 的 考验 . 表 2 给 出 了 装置 结构 的 应 
力 和 变形 结 来 ， 
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图 5 分 离 释 放 装 置 模 态 分 析 
Fig.3 Modal analysis of a separation system 
表 2 ”过载 分 析 结 果 
Tab.2 Acceleration loading analysis results 
分 析 结 数值 位 置 
最 大 应 力 /MPa 86.5 下 底板 开 孔 根部 一 角 


最 大 变形 /mm 1.22 分 离 释放 装置 门 一 端 


3 ”分离 释放 步骤 


根据 分 离 载 荷 与 主 控 载 荷 的 轨道 姿态 设计 方案 
的 要 求 ,分 离 载荷 的 在 轨 分 离 释放 过 程 如 图 6 所 示 . 
其 坐标 系 定 义 如 下 :x 轴 正 向 为 主 控 载 和 荷 的 飞行 方 
向 ;z 轴 正 向 定义 为 星体 质心 指向 地 心 方 向 ;y 轴 正 
向 与 前 述 定义 符合 右手 螺旋 法 则 . 分 离 释放 过 程 可 
简 述 为 : 主 控 载 荷 携带 4 颗 分 离 载荷 搭载 发 射 ,在 该 
集合 体 星 箭 分 离 以 后 ,首先 分 离 载 和 奇 上 的 伸 杆 全 部 
展开 ,如 图 6(a) 所 示 . 飞 行 一 段 时 间 后 ,位 于 主 控 载 
和 荷 飞 行 方向 上 的 两 个 分 离 载荷 首先 同时 释放 分 离 ， 
如 图 6(b) 所 示 . 然后 主 控 载 荷 绕 z 轴 旋转 90° ,将 剩 
下 的 两 个 分 离 载荷 转 到 飞行 方向 上 ,如 图 6(e) 所 
示 . 两 个 分 离 载 荷 随后 同时 释放 分 离 ,如 图 6(d) 所 
示 . 主 探 载 和 荷 上 的 折 县 伸 杆 解锁 展开 ,如 图 6(e) 所 
示 . 最 后 , 主 控 载 和 荷 可 抛 去 分 离 释 放 装 置 ,如 网 6(1) 
所 示 , 调 整 姿态 继续 飞行 , 完成 整个 分 离 释放 的 
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过 程 制 模式 也 能 较 容易 地 实现 分 离 载 集 的 姿态 控制 . 由 


在 分 离 释放 过 程 中 ,分 离 载 答 的 伸 杆 能 始终 指 


于 分 离 载 全 上 资源 配置 相当 有 限 , 该 分 离 释 放 过 程 


向 天 顶 方向 ,可 提供 重力 梯度 稳定 力矩 .在 滑 轨 导 疝 
作用 下 ,即使 分 离 平 面 上 存在 扰动 力矩 ,重力 梯度 控 


面 -= 
J 
es 
飞行 方向 


十 2 


(a) 集合 体 星 箭 分 离 


十 z 


(qd) 男 两 个 分 离 载 集 同时 分 离 


(b) 飞行 方向 上 的 两 个 分 离 载 倚 同 时 分 离 


(e) 主 控 载 倚 上 的 仲 杆 展 开 


能 满足 分 离 载 集 不 需要 调整 姿态 的 目标 . 主 控 载 从 


江 
的 姿态 机 动 次 数 也 较 少 ,具有 可 行 性 . 


(0) 主 控 载 佑 绕 z 轴 旋转 90? 


， 飞行 方向 


(0 主 控 载 信 抛 掉 分 离 疾 置 ,继续 飞行 


图 6 在 轨 分 离 释放 过 程 


Fig.6 Process of on-orbit separation 


4 结 论 


本 文 对 分 离 载 集 的 分 离 释放 装置 进行 了 设计 和 
分 析 ,并 给 出 了 在 轨 分 离 释放 的 过 程 . 与 国内 外 相关 
设计 相 比 ,本 文 给 出 的 设计 具有 以 下 特点 : 

1) 在 国际 上 现 有 的 分 离 释放 装置 产品 基础 上 
进行 改进 设计 ,为 非 标准 质量 体积 比 的 立方 星 和 纳 
型 卫星 的 分 离 释放 任务 提供 了 可 行 的 解决 方案 ; 

2) 采 用 弹簧 作为 分 离 动作 元 件 , 在 设计 中 对 分 
离 弹簧 力 进行 计算 和 仿真 ,可 保证 分 离 速 度 的 精度 ， 
有 利于 分 离 载 集 的 准确 姿 轨 控 制 . 

本 文 的 进一步 研究 则 在 采用 结构 一 体 化 设计 来 
降低 结构 重量 ,并 采用 更 简单 可 靠 的 方式 来 设计 夹 


紧 释放 机 构 . 
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